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1.1 DBD プラズマアクチュエータ 










図 1 DBD プラズマアクチュエータの構造と翼型への設置例 
 図 2 に，PA を用いた翼周りの流れの剥離制御効果を示す．翼前縁に設置された PA を駆動させ
ることで，翼面から大きく剥離した流れが翼面に付着し，翼の空力特性が向上する． 
［共同研究成果］
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図 2 DBD プラズマアクチュエータを用いた NACA0015 翼周り流れの剥離制御（制御／非制御）[12] 









Base Frequency fbase = 1/Tbase
Burst Frequency f+      = 1/T+
Non-dimensional f+ F+    = f+c/U










て適切な無次元バースト周波数が異なり，特に失速直後においては F+=1 より高い周波数 F+= 6 を
用いることで，効率的に空力特性を改善できることを示した[15,17 など]． 
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 翼型は NACA0015 翼とし，スパン方向が一様である 2次元翼形状とする．翼型の流れ場に対する
迎角は，失速迎角α＝11°より高いα＝12°とする．流れ場はレイノルズ数 Re＝6.3×104の一様
流とする．このレイノルズ数は，我々が所有する小型風洞において実験可能な数値であり，翼弦
長 c≈0.1[m]，主流速度 U∞≈10[m/s]に相当する．マッハ数は M∞＝0.2，比熱比は空気のγ＝1.4，
プラントル数は Pr＝0.72 とする． 
2.2 フィードバック剥離制御モデル 




の分散値 Cpvarを計算する．分散値が閾値θより高い場合に PA を駆動し，低い場合に駆動しない
シンプルな制御モデルである．（例えば，閾値をθ＝0に設定した場合 PA は連続駆動し，θ＝∞
に設定した場合 PA は駆動しない）． 本研究では，PA を前縁 5%位置にスパン方向に一様に，圧力








Cp var > Threshold
Calculate Cp var (Time Span:ΔTvar)
 
図 4 Fixed Threshold Model（FTM） 
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3. 計算条件 
3.1 計算手法 













表 2 計算手法 
支配方程式 3 次元圧縮性ナビエ・ストークス方程式 
空間差分 6 次精度コンパクト中心差分 ＋3重対角フィルター（αf＝0.40） 
時間積分 2 次精度 ADI-SGS 陰解法 ＋内部反復 5回 
乱流モデル Implicit LES 
3.2 計算格子 
 図 5 に，本研究で使用する計算格子を示す．翼周りの流れを解くための Zone1（青色）と，PA
周りの擾乱を高精度で解くための高解像度の Zone2（赤色）からなる重合格子法を適用する．Zone1
には C型格子を採用し，翼表面から外部境界までの長さは翼弦長の 25 倍とする．また，翼のスパ
ン方向の長さは翼弦長の0.2倍とする．Zone2には，翼前縁5%に設置したPAをモデル化したSuzen
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－ スー パ コーンピュータを利用した高解像度シミュレーションに基づいて －
3.3 計算ケース 
 表 1 に本研究の計算ケースを示す．設定する閾値のオーダーは，本計算の事前に行われた簡易
的な 2次元計算[21]を参考に見積もっている． 
表 1 本研究の計算ケースと用いる閾値 
計算ケース名 FTM1 FTM2 FTM3 FTM4 FTM5 
閾値 1.0-E04 5.0-E04 1.0-E03 2.0-E03 5.0-E03 
3.4 計算機に関して 
 計算機には，東北大学サイバーサイエンスセンターのスーパーコンピュータ SX-ACE を利用した．
利用ノード数は，ケースによって多少前後するが主に 20 ノードである．実際の計算では，計算領
域を分割して各ノードに割り当てて計算を行う．ノード内はスレッド並列（自動並列，一部 Open 
MP を利用），ノード間は MPI による並列化を施した．1ケースの計算時間はおよそ 40 時間である． 
4. 計算結果 
4.1 剥離制御効果と閾値の関係 
 図 6 に，本研究において得られた FTM の各閾値ケースと，既存研究[14]で得られた効果的なバ
ースト波制御ケース「Burst1」「Burst2」，連続制御「Normal」，非制御「OFF」の空力特性を示す．
なお誌面の都合上，最も剥離制御効果の得られたケース「FTM4」を中心に議論する．まず本研究
で取り扱うフィードバック剥離制御モデル「FTM」の特性上，閾値θ=0 のとき PA は連続制御
（Normal）となり，閾値θ＝∞のとき PA は非制御（OFF）となる．Normal と OFF では，揚抗比と
揚力が L/D≈3, CL≈0.5 と低く，抗力も CD≈0.15 と高い値をとる．対して 0<θ<∞の範囲をとる他の
閾値ケースでは，閾値に応じて空力特性に大きな差異が生じている．この傾向は，同等の流れ条
件で行われた FTM の風洞実験[26]の結果と概ね一致する．空力特性は特定の閾値でピークをとり，
特に FTM4 のケースにおいて，揚抗比と揚力は L/D≈16.0，CL≈1.0，抗力は CD≈0.06 とバースト波制










































図 6 FTM の各閾値ケースにおける空力特性（揚抗比 L/D，揚力 CL，抗力 CD） 
 図 7 に，FTM の各閾値ケースにおける翼面圧力係数分布と翼面摩擦抵抗係数分布を示す．また
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きなサクションピークをとり，翼前縁の剥離泡が最も小さくなる．また平均速度場をみると，流
































図 7 FTM の各閾値ケースにおける翼面圧力分布と翼面摩擦抵抗分布 
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図 8 FTM の各閾値ケースにおける翼周り平均速度場 
4.2 効果的な閾値ケース（FTM4）における瞬間場とプラズマアクチュエータの駆動 
 図 9 に，最も高い剥離制御効果をとる閾値ケース FTM4 における翼周り流れの瞬間圧力場と渦構
造（Q値）の時間推移（T＝tU∞/c＝tA, tB, tC, tD）を示す．また図 10 に，それに対応する PA の駆
動を示す．なお，時間範囲 74≦T≦75 は，制御を開始した T＝0から充分に制御が進み，流れ場が
発達したと考えられるものである．翼上面前縁から 2次元的な渦構造（矢印：黄緑）が放出され
ている．tA≦T≦tBでは，センサ上部（前縁 40%：青）を渦が通過し，それに伴い圧力分散値が閾
値を超えて PA（前縁 5%：赤）が駆動している．続いて tB≦T≦tCでは，センサ上部に比較的渦構
造が見られない．その結果，tC≦T≦tDにおいて圧力係数分散値が小さくなり，PA が駆動しなく
なる．なお，分散値計算時間幅の分だけ PA の駆動の変化には時間遅れが生じていることに注意さ
れたい．最後に，T＝tDでは T＝tAと同様にセンサ上流に渦が移流しており，直後から PA の駆動
が開始されている．よって適切な閾値を設定した場合，2次元的な渦構造のセンサ部通過に応じ
3.3 計算ケース 
 表 1 に本研究の計算ケースを示す．設定する閾値のオーダーは，本計算の事前に行われた簡易
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－ スー パ コーンピュータを利用した高解像度シミュレーションに基づいて －
て PA が間欠的に駆動する．この間欠的な駆動は渦の移流に応じて準周期的なものとなる．誌面の
都合上，他閾値ケースの議論は省略させて頂くが，本制御モデル FTM は，適切な閾値を設定する
ことで PA が前縁から放出された 2次元的な渦構造の移流に応じて間欠的に駆動し，それ以外の閾
値を設定すると渦構造を捉えず PA が非定常に駆動するモデルであることがわかった． 
tA 
   
tB 
   
tC 
   
tD 
   
 
図 10 FTM4 における翼周りの瞬間圧力場と渦構造（Q値） 
 
 
図 11 FTM4 におけるセンサ部の圧力係数分散値と DBD プラズマアクチュエータの駆動 
4.3 今後の研究計画 
 本研究で取り扱った制御モデル FTM は，翼面圧力分散値と固定の閾値という単純な指標を用い
ているため，剥離制御に寄与すると考えられる 2次元的な渦構造の検出が必ずしも達成されてい







 DBD プラズマアクチュエータを用いた NACA0015 翼周り流れの LES を行い，翼面圧力係数分散値
と閾値を用いたフィードバック剥離制御モデル Fixed Threshold Model（FTM）の有効性を検討し
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た．失速直後の迎角 12°の翼周り流れに FTM を適用した結果，得られる空力特性は閾値に大きく
依存することがわかった．このとき FTM に適切な閾値を設定すると，得られる空力特性は効果的
とされる既存のバースト波制御よりも高くなった．また翼周り流れを観察すると，前縁から放出
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